




Basic Study on the Propulsion System of Future
Transportation Reference System
著者 笹木  康平, 飯島  明日香, 中田  大将, 湊  亮二
郎, 棚次  亘弘, 杉岡  正敏, 東野  和幸, 石本  










Basic Study on the Propulsion System of Future
Transportation Reference System
著者 笹木  康平, 飯島  明日香, 中田  大将, 湊  亮二
郎, 棚次  亘弘, 杉岡  正敏, 東野  和幸, 石本  












笹木 康平*1，飯島 明日香*1，中田 大将*2*3，湊 亮二郎*2*3，棚次 亘弘*3，杉岡 正敏*3， 
東野 和幸*2*3，石本 真二*4，東 伸幸*4 
 
Basic Study on the Propulsion System of Future Transportation 
Reference System 
 
Kohei SASAKI*1, Asuka IIJIMA*1, Daisuke NAKATA*2*3, Ryojiro MINATO*2*3, Nobuhiro TANATSUGU*3, 
Masatoshi SUGIOKA*3, Kazuyuki HIGASHINO*2*3, Shinji ISHIMOTO*4, Nobuyuki AZUMA*4 
 




The feasibility of GG cycle reusable rocket engine is examined in this study based on the 
requirements of JAXA reference mission. Bioethanol is used as fuel and LOX is used as oxidizer. The 
combustion chamber pressure, the expansion ratio and the fuel injection temperature are set to 7 
MPaA, 25 and 390 K. As a result, 0.6 in its turbine/pomp efficiency and 0.954 in its Isp efficiency are 
needed to satisfy the mission requirements. Besides, the experimental study was conducted to confirm 
the validity of anticorrosion coating on A6061 alloy in high-pressure and high-temperature ethanol. 
 

















 *1 室蘭工業大学 航空宇宙システム工学専攻 
 *2 室蘭工業大学 もの創造系領域 
 *3 室蘭工業大学 航空宇宙機システム研究センター 

















64 2014  3~8 特　　　集
－　4　－
笹木 康平，飯島 明日香，中田 大将，湊 亮二郎，棚次 亘弘，杉岡 正敏，東野 和幸，石本 真二，東 伸幸 



































6.14 MPaA を上回る圧力（Pc = 7 MPaA）とする． 
２）混合比（O/F） 
 LOX/エタノール 2 液推進系の最適 O/F は NASA 
CEA2 を用いて検討した．最適 O/F は平衡流・凍結
流の仮定や燃焼室圧力にも依存するが，CEA では
平衡流を仮定し，本検討での O/F は 1.8 とする． 
３）収縮比（Ac/At） 
インジェクターとノズル入口間の全圧比が 1 に











されている．そのため，図 1 に NASA CEA2 より
求めたノズル出口圧力と Schilling の実験式に 20%
の余裕を持たせた剥離壁面静圧を示す．また，図 2
に膨張比に対する比推力，推力とそれぞれの要求




図 1 剥離限界静圧とノズル出口静圧 
 
 
図 2 膨張比と比推力・推力の関係 
 
５）燃焼室形状 
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また，エタノールの燃焼室特性長さ L*はケロシン













討における主燃焼室の定格一覧を表 2 に示す． 
 






850K 程度とした．そして，O/F は NASA CEA2 に
よる平衡計算を行い，燃焼室温度を満たす値に決
定した．図 4 に示す計算結果より，GG の混合比は
O/F = 0.05 とする．また，本検討における GG の定
格一覧を表 3 に示す． 
 
図 4 混合比 O/F と GG 燃焼室温度 
 







して図 5 に示す 2 軸式とする． 
タンク圧についてはターボポンプキャビテーシ
ョンを避けるため，NPSH を考慮して図 5 の値とす


































㻹㻼㼍㻭 㻣 推力 㼗㻺 㻝㻜㻣㻤㻚㻠
㻷 㻟㻠㻡㻡 推力係数 㻙 㻝㻚㻥㻝㻢
燃料 㻷 㻟㻥㻜 比推力 㼟㼑㼏 㻟㻟㻤㻚㻜
酸化剤 㻷 㻥㻜 推力 㼗㻺 㻝㻜㻝㻞㻚㻠
㻙 㻝㻚㻤 推力係数 㻙 㻝㻚㻣㻥㻤
㻙 㻞㻡 比推力 㼟㼑㼏 㻟㻝㻣㻚㻠
㻙 㻟 㼙㻛㼟㼑㼏 㻝㻣㻟㻝
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５）燃焼室形状 
















笹木 康平，飯島 明日香，中田 大将，湊 亮二郎，棚次 亘弘，杉岡 正敏，東野 和幸，石本 真二，東 伸幸 



















図 6 ブリード比の推算プロセス 
 
 
図 7 最適ブリード比 
 
 
5 GG サイクル設計点解析結果 
 




Isp 効率を 1.0 と仮定した場合のマッピングを行っ
た． 







ポンプ効率共に 0.6 の場合，GG サイクルによりシ
ステムが成立するには Isp 効率 0.954 が必要である













表 4 ブリード比 
 
 
表 5 システム比推力 
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図 9 実験装置（オートクレーブ） 
 
6.2.2 実験条件 































図 10 外観観察結果 
 
 
図 11 EPMA 分析結果 
供試材料 温度 圧力 時間 供試流体 BE投入量
A6061+アルマイト
（皮膜厚さ：30μ m）
㻡㻞㻟㻌㻷 約10 MPaG 㻝㻞㻜㻌㼙㼕㼚 㻮㻱 㻞㻜㻌㼙㼘
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6.3 現在までの材料適合性評価結果 
 本実験では BE ロケットエンジンにおける材料
適合性評価と，Al の腐食に関する基礎的知見を得
るために浸漬実験を実施した．実験により現在ま
でに得られた知見の一覧を表 7 に示す(10)． 
 







推進剤とする 2 液式エンジンに GG サイクルを採
用した場合の成立性について検討した．燃焼室圧
力を 7 MPaA，膨張比を 25，燃料投入温度を 390 K
に設定した場合，タービン・ポンプ効率共に 0.6 で，














(2)”Liquid Rocket Engine Nozzles”，NASA SP-8120，1976 
(3)Huzel,D.H.， Huang,D.K.：”Design of Liquid Propellant 












の吸込性能” 航空宇宙技術研究所報告 NAL TR-716，
1982 













日本航空宇宙学会北部支部 2013 年講演会，2013 
 
分類 試験片材料 常温 ～400 ～523 ～750
㻻㻹㻯 ○ ○ ○ 㻙
㻿㻹㻯 ○ ○ ○ ○
㻻㻲㻴㻯 ○ ○ ○ ○
㻺㼕 ○ ○ ○ ○ EPMAでSの検出
㻴㻭㻿㼀㻱㻸㻸㻻㼅㻙㼄 ○ ○ ○ ○
㻵㼚㼏㼛㼚㼑㼘㻢㻜㻜 ○ ○ ○ ○ EPMAでSの検出
㻭㻞㻤㻢 ○ ○ 㻙 㻙
㻿㼁㻿㻟㻜㻠 ○ ○ ○ ○
㻿㼁㻿㻟㻝㻢 ○ ○ 㻙 㻙
㼀㼕 㼀㼕 ○ ○ ○ ○
㻭㻢㻜㻢㻝 × × × 㻙
A6061+Niメッキ ○ ○ ○ 㻙
A6061+アルマイト ○ ○ △ 㻙 熱サイクルで軟化
㻼㻱㻱㻷 ○ ○ 㻙 㻙
㻼㼀㻲㻱 ○ ○ 㻙 㻙
㻱㻼㻛㻯㻲 × × × 㻙
BMI/CF（積層板） △ △ △ 㻙
BMI/CF（織物） ○ × × 㻙 織物では亀裂発生
㻼㻵㻛㻯㻲 ○ × × 㻙
㻿㻵㻛㻳㻲 △ × × 㻙 亀裂発生
CFRP+Niメッキ ○ ○ ○ 㻙 線膨張係数に注意
ゴムシート エチレンプロピレン ○ ○ 㻙 㻙
シリコン(VMQ) × × 㻙 㻙
フッ素(FKM) ○ × 㻙 㻙
ニトリル(NBR) × × 㻙 㻙
㻴㻺㻮㻾 ○ ×(380) 㻙 㻙
㻭㻯㻹 × × 㻙 㻙
㻱㻼㻰㻹 ○ × 㻙 㻙
㻲㼂㻹㻽 × × 㻙 㻙
Viton（フッ素ゴム） 㻙 × 㻙 㻙
㻷㼍㼘㼞㼑㼦 ○ × × 㻙
㼂㼕㼠㼛㼚㻗㼀㼑㼒㼘㼛㼚 ○ × × 㻙
※ ○：適合性あり，△：条件付き適合性，×：適合性なし，-：未実施
㻺㼕㻘
Ni合金
ステンレス
Al合金
樹脂
Oリング
メタルOリング等の
使用が望ましい
ロケットエンジン材料 温度範囲[K]
備考
㻯㼡㻘
Cu合金
EPMAでSの検出
